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2.3,1水平尾 翼 とエ レベー タの設 計方法
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1.1研 究 背 景
これ まで に実 用 され た火星探査 機 として,探 査衛 星,着 陸機,自 走機 が挙 げ られ る.こ
れ らによ る探査 に よ り,火 星地質 な どの理学研 究 が進 ん だ ものの,探 査 範囲や観 測精度 に
限界が ある ことか ら,高 精 度かつ広域探査 を実現す る航 空機 による探査 が研究 され てい る.
NationalAeronauticsandSpaceAdministration(NASA)のラン グ レー研 究所 に よ りFig,1.1に
示すARES[1]が提案 され たが,採 用 には至ってい ない.国 内で はJAXA宇 宙科学研 究所
(lnstituteofSpaceandAstronauticalScience:ISAS)と大学の研究者 か らな る火星探査航 空機
ワー キング グル ープ(現1火 星探 査航 空機 リサーチ グル ープ)に おいて,Fig,L2に示 す よ
うな固定翼機 タイプの航空機 を用 いた探査 の実現を 目指 して研 究を行っ ている.
火 星探 査航 空機の設計で は,大 気密度 は地球大気 の約1/100程度 であ り,音 速は地球の
約2/3程度 であ る火 星大気環境 を考慮 しな くてはな らない.そ のた めに,火 星では低 レイ ノ
ル ズ数 かつ高マ ッハ数 とい う地球 上で はない条件 とな るため,火 星環 境 に適 合 した空力設
計 が必要 とされ てい る,火 星探査航空機 の 主翼 は,大 気密 度が小 さい ことか ら高い揚 力 を
生む ため に大型 化 しなけれ ばな らないが,火 星へ輸 送す る際のエ ン トリカプセルへ の収 納
も考 慮 しな くては な らない.こ れ らを両立す るために,主 翼 に ヒンジを設 け,折 り畳ん で
カプセル に収納 し,カ プセルか ら放 出後 に空力アシ ス トに よって翼 を展開す る手法[2][3]
な どが有望であ る(詳 細 はAppendixCを参照).
1.2第 一 回 大 気 球 試 験 に つ い て
1.2.1飛 行 試 験 の概 要
火星探査航空機 ワーキ ンググルー プは,2016年6月12日にJAXAの 大気球 を利用 した第
一回高高度飛行試験(MarsAirplaneBalloonExperimentOne:MABE・-1)が実施 され た[4],Fig,
1.3に示す飛 行試験機 は,両 翼 と胴体尾 部を折 り畳んで内径約lmの エ ン トリカプセ ル内へ
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の収納,100km程度の航続 距離 を実現で き るよ うに,空 力,推 進,構 造等 も考慮 した複合
領域設計で検討 された機 体で ある[5].将来的 に火 星で飛行す る機体 にはプ ロペ ラを搭載す
るこ とが予定 され てい るが,大 気 球試験 では機体 の 空カデー タを取得す る ことが 目的で あ
るこ とか ら,プ ロペ ラは搭載せず 滑空飛行 のみ を行 った,主 翼 コー ド長O,49m,スパ ン長約
2.4m,機体長約2.3m,機体高 さ約O.4mであ る,大 気 球で試 験機 を火星 の低 高度大気環境 と
よく似た高度約36mま で上昇 し,滑 空飛行 を行 った,一 部デー タを取得 出来なか った時 間
があ るものの,機 体の空力デー タを取得 す るこ とに成 功 した[6].
1.2.2飛行試 験機 の 改善す べ き点
試験は一部の区間において機 体の空カデー タの取得に成功 した ものの,飛 行の後半にお
いて制御が困難となった.こ れは設計時に予想 された以上の動圧 となったことな どによる
模型変形が原因と見 られ る.現在,火 星探査航空機 リサーチグループでは第二回大気球試
験に向けて研究活動が行われているが,MABE-1には次に示すように,特に空力安定性の面
で改善すべき点がある,
● 機体の収納は尾翼部を前方 に折 り畳むことを想定 し,尾翼はカプセル内で幾何学的に
面積が最大になることが優先 されたこと.
● 尾翼平面形は逆デルタ形状であ り,スパン方 向に翼弦長が不均一であったため,翼 端
側ではコー ド長が短 くなることで,局 所 レイノルズ数が小 さくな り,流れの剥離が生
じやす く,エ レベータの効きが悪 くなる可能性があったこと.
● 尾翼翼型は厚翼(NACAOOO9)であったため,流れが舵面付近で剥離 して しまい,剥離
領域内での舵の操作 となってしま う可能性があったこと[7],




して しま うこ と.
1.3研 究 目的




計に向けた知見の獲得を行 うことが本研究の目的である.CFDの実施 においては,格 子依
存性の調査やMABE-1の実験値比較を実施 して妥当性の検証を行った後,エ レベータ角を
変化 させた際の舵効き特性および後流干渉の影響も含めて調査する.








Fig.1.2火星 探査航 空機イ メー ジ図(JAXA)
Fig,L3第一 回大気 球試 験機(MABE-1)
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第2章 概 念 設 計
2.1形 状 制 約 条件
本研究で検討す る次期大気球試験機(MABE-2のは,MABE-1の際と同 じ半径0.4996m
の円筒型のエン トリカプセルへ機体を収納す ることを想定 した制約条件の基で,概 念設計
を行 うこととした.機体の収納には,MABE-1と同様に折 り畳み式を仮定する,主翼を左右
で一回ずつ胴 体下側 に折 り畳み,胴 体尾部を胴体上側 に一回折 り畳むことを想定 した,
MABE-2αにおいて機体をゴン ドラに搭載するためにゴン ドラの形状に合わせ る様に,本 研
究では垂直尾翼を水平尾翼の上側に設置 した.将 来的に火星へ輸送する際には,垂 直尾翼
を下側に設置することで,収 納時の主翼 との干渉を回避する予定である.
2.2MABE-1の 改 変 対 象
本研究 では,MABE-1の水平尾 翼,垂 直尾翼,エ レベ ー タ,ラ ダー の平面形 と翼型,尾 翼
ブームの断面形状,主 翼取 り付 け角 を変更 してMABE-2αを設 計 した.MABE-2aの各尾翼,
各 舵面はそれぞれ 容積 比の値 を用 いて設計 を行 うが,水平尾 翼容積 比CH,垂直尾翼容積 比Cv,











ここで,SH,Sv,Se,∫rはそれぞれ水 平尾 翼,垂 直尾翼,エ レベ ー タ,ラ ダーの 面積 である.
tH,IV,te,trはそ れぞれ水 平尾翼,垂 直尾翼,エ レベ ー タ,ラ ダーのモー メ ン トア ームで
あ り,全 機 重心位 置(MABE-1=30・/。c,MABE-2a=38%o)から各尾 翼,各 舵 面の25%MAC
5
位置 までの距離で ある,Sは 主翼面積1」77m2,cは主翼 コー ド長0.49mである,
2.3尾 翼 と舵 面 の 改 善 検 討
2.3.1水 平 尾 翼 とエ レベ ー タ の 設 計 方 法
MABE-1の水平尾 翼の平面 形はカ プセル内へ の収納 のために逆デル タ としたため,翼端 に
か けてコー ド長 が小 さくな るこ とが問題 であったため,MABE-2Ctでは水平尾翼 の翼弦長 を
均一 にす るために,水 平尾 翼 とエ レベー タの平 面形を矩形 と し,尾 翼部 をMABE・-1よりも
カ プセル 内の胴 体に近い位 置 に配 置す る事 で,カ プセルへ の収納性 を確保 した,水 平尾 翼
容積比 は静安 定性 を保 証す るた めにMABE-1から25%増加 させ た0.5とした,水 平尾 翼の
コー ド長 を310-・400mmと変 化 させた ときの水 平尾翼形状 とカプセル 内での位 置 と水 平尾翼
の アスペ ク ト比 の変化 をパ ラメ トリックに検討 した結果 をFig,2,1に,水平尾翼 の コー ド長
に対す る水平尾翼 形状 の諸元 をTabZe2,1に示す,ア スペ ク ト比は(ス パ ン長)2/(面積)
で計算 した,エ レベー タは水 平尾 翼 フル スパ ン とし,容 積 比はMABE-1と同 じに した.コ
ー ド長 が小 さい ほ ど,所 望の容積 比 を獲得す るた めにスパ ン長が大 き くな り,相 対的に カ
プセル内前方 に配 置 され る.MABE-2αの水平尾翼 のアスペ ク ト比は コー ド長が 大きいほ ど
小 さいが,い ずれ の コー ド長 で もMABE-1より小 さい,
2.3.2垂 直 尾 翼 と ラ ダ ー の 設 計 方 法
垂直尾翼 とラダー の平面形 は翼 弦長 を均一 にす るために矩 形 と した,垂 直尾 翼 とラダー
の容 積比は,ど ち らもMABE-1におい て十分で あったため,MABE-1と同 じとし,ラ ダー
のスパ ン長 は垂直尾翼 スパ ン長の9割 と して,垂 直尾翼翼端側 に配置 した,垂 直尾翼 コー
ド長 は((水 平尾翼 コー ド長)一(エ レベー タコー ド長))で 求 ま る,MABE.1ではエ レベー
タ コー ド長 を水平尾翼 コー ド長 に対 して大 き く取 った ため,水 平尾 翼が翼根 でエ レベー タ
に干渉 しな いよ う垂直尾翼翼根 コー ド長が小 さか った.MABE-2aでは,水 平尾翼 コー ド長
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がMABE-1よ り大き くな り,か っ,エ レベー タを フルスパ ン とした ことか らエ レベー タコ
ー ド長は ,水 平尾翼 の コー ド長 に対 して比 較的小 さ くなったた め,垂 直尾 翼の翼根 コー ド
長 を比較 的大 き くす る ことがで きた.垂 直尾 翼2枚 は水 平尾翼 の翼 端に配置 して2枚 間の
距離 を離す こ とで,胴 体 後流お よび他方 の垂 直尾翼後 流の干渉の影響低減 を図 った.
2.3.3尾 翼 質 量 推 算 法
本 研 究 に お け る質 量 の推 算 式 を 以 下 に示 す,
M2Total≒MITetal-(ハ41Tai1十MiBoom)十M2Tai1十lt42Boom(2.2)
こ こ で,M2T。tal,MIT。ta1はそれ ぞれMABE-2a,MABE-1の 全 機 質 量,MzTail,MITailはそ れ
ぞ れMABE-2皿,MABE-1の 水 平尾 翼 と垂 直 尾 翼 の 質 量 の 和,M2B。。m,MIB。mはそれ ぞ れ





ここで,SITailはMABE-1の水平尾翼 と垂 直尾翼の面積の和で あ る,
Fig,2,2(a)に,式(2.4)で推算 され たMABE・-2ctの尾翼質 量 とMABE-1の尾翼 質量の比較,
Fig,2,2(b)に式(2.2)で推 算 され たMABE-2皿の全機 質量 とMABE-1の全機質 量の比較 を示す.
MABE-2ctの水 平 尾 翼 二]一ド長 を300・-400mmの範 囲 で 変化 させ た ときの尾 翼 質 量 は,
MABE-2aではMABE-1よりも約140g増加 してい る.同 様 に,MABE-2ctの水 平尾翼 コー ド
長 を300-・400mmの範囲で変化 させ た ときの全機 質量 は,MABE-2αではMABE-1よりも約
2～3%増加 して い る,こ れ らの数 値 の差 は 推 定 値 と して は 小 さ い と考 え られ るた め,
MABE-2aの尾翼形状 を決 定す る際 には,水 平尾翼 の コー ド長変化 に対 す る尾 翼質量 の変化
は小 さい と して考 える.
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2.3,4検 討 結 果
本節 での検 討 よ り,水 平尾翼 コー ド長 は350mmと した.ア スペ ク ト比 が小 さす ぎる と,
胴 体後流 と干渉 す る範囲 が大 き くなって しま う.一 方 で,ア スペ ク ト比 が大 きす ぎ る と,
構 造的 に強度 が よ り必要 にな るこ とや,空 力的 に もコー ド長 が小 さ くな りレイ ノル ズ数 が
小 さくな る とい う問題が あ る.こ れ らの こ とを考慮 して,水 平尾翼 コー ド長 を決 定 した,
MABE-2Ctにおいて採 用 した水平尾翼,垂 直尾翼,エ レベ ー タ,ラ ダー形状 のMABE-1との
比較 図をFig,2,3,Fig,2,4に,水平 尾翼,垂 直尾 翼の諸元 をTable2,2に,エレベー タ,ラ
ダーの諸元 をTable2.3に示す.各 尾翼,各 舵 面の設計手順 は,水 平尾翼 コー ド長 を定 める
と水 平尾翼容 積比が0.5とな るよ うに水平尾翼 スパ ンが求ま り,水平尾翼 の形 状が定まれ ば,
エ レベータは フル スパ ンで あるこ とか ら,MABE-1とエ レベー タの容積比 が等 しくな るよ う
にエ レベー タコー ド長が一・意に定 まる.エ レベー タ コー ド長 が定まれ ば,((水平尾翼 コー
ド長)一(エ レベ ータ コー ド長))に よって垂直尾 翼 コー ド長が求 ま り,MABE-1と垂直尾翼
容積 比が等 しくな るよ うに垂直尾翼 スパ ンが一意 に定ま る.ラ ダー のスパ ンは垂 直尾 翼 ス
パ ンの9割 とした ことか ら,MABE-1とラダー容積 比が等 しくなるよ うにラダー コー ド長が
一意に定ま る.水 平尾 翼形状を決定す る際 には,2.2.3での結果 よ り尾翼質量 の変化は微 小
な もの と仮 定 し無視 した,
2.3,5尾 翼 翼 型 の 選 定
水平尾翼 と垂直尾翼の翼型 はMABE-1ではNACAOOO9としたが,低 レイ ノル ズ数におい
て厚 翼ではδeニO⑪の ときか ら舵面付近 で流 れが剥離 し,低 舵 角 では剥離領 域内で の舵 の操
作 とな り舵効 き性 能が悪い ため,δeニO。の ときに付着流 で あ り舵角変化 で上下面 の圧力差
を よ り生む ことの できる薄翼 の方 が舵 効き性能 が良い こ とが報告 され てい る[7],MABE-2α
の コー ド長 はMABE-1よりも約17%大 きいこ とか ら,サ ー ボ系の搭載 可能 な厚 み を確保 で
き ると仮定 して,翼 型 を薄翼 であるNACAOOO6に変更 して舵 効き性能 の改善 を図 った.
8
2.4主 翼 取 り付 け 角 の 検 討
MABE-2aの主翼翼型はMABE-1から変更せず に,火 星環境 で高性 能 である ことが実証 さ
れ て いる石 井翼 と した.石 井翼のLES計 算 結果[8]より石井翼の最 大揚抗比 迎角 は4。で あ
る こ とか ら,巡 航 時 に胴体 への迎角 を小 さくす るた め,巡 航 時に主翼迎角が4。,胴 体迎角
が2。とな るよ うに,主 翼取 り付 け角 は前縁 周 り2。とした.Fig.2.5に示す よ うにMABE-2u
で は主翼後縁 が下が るた め胴体 との間に隙 間が生 じるが,次 節以降 で述 べるCFDで はその
隙間 を補完 したCADモ デンレを用 いて計算 を行 った.
2.5尾 翼 ブ ー ム の 改 善 検 討
2.5.1断 面 形 状 の 検 討 方 法
本研 究で は,尾 翼ブ ームの水平尾 翼揚 力に よるたわみ 角,垂 直 尾翼揚 力に よるね じれ角
をMABE-1よりも小 さくす るため,ブ ー ム厚 さを2倍 の1.0㎜ とした際の円断面形状 にお
け る外径 について検討 を行 った.水 平尾 翼揚力 によるたわみ角`については,Fig.2.6に示す
よ うに,ブ ー ムを中空 断面軸のベルヌー イ ・オイ ラー 梁におけ る片持 ち梁 として検討す る,
水 平尾翼揚 力に よるた わみ 角`は,長 さIH(水平尾翼1/4MAC位置 までのブー ム長 さ)の 梁






Eは 縦 弾性率,∬xは断面二次モー メン トであ る.水 平尾翼揚 力LHは,大 気密度ρ,流速γ,水
平尾翼面積SH,水平尾翼揚 力係 数CLHを用 いて次式で表 され る・
ρV2SHCLH(2.8)L
Hニ2
断 面二次モー メン ト1。は,厚 さ亡が直径dに 比べて十分に小 さい とす る と,次 式 で表 され る,
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lx一π(E1{eii!12,dl)一巷(d・亡+dt・)窪9d・亡(2・9)
垂 直尾翼揚 力に よるね じれ角 につ いては,本 研 究ではFig,2.7に示す よ うにブー ム厚 さt
が直径dに 比べて十分に小 さいた め,薄 肉閉断面材 と して仮定す る ことがで き,せ ん断応
力 は厚 さ方 向に一定であ る と近似 できる[10],する と,せ ん断力 はq=τtとな り,0点 周 り
の トル クTは以下の式で表 され る,
T-f・t・d・=2τ亡彊d・(2・10)
こ こ で,dAニrds/2よ り,
T-2。 亡A,。一 ⊥(2・ll)
2At




sは肉厚 中心線・の長 さである,ト ル クTはFig.2.8に示す よ うにブー ム[1]心・か ら垂 直尾翼重
心位置 までの距離Z信と2枚 の垂直尾翼揚力2Lvを用 いて次式で表 され る,
T=2LvZG(2,13)
垂直尾翼揚力Lvは,垂直尾翼1枚 の面積∫V,垂直尾 翼揚力係 数`Lvを用いて次式 で表 され る.
ρV2SvC・v(2.14)L
vニ2
よって,垂 直尾翼1/4MAC位置 までのブー ム長 さlvを用 いてね じれ 角Oは次式で表 され る.
θニθlv(2,15)
2.5.2検 討 条 件
ブー ムの強度計算 にお ける条件 をTable2.4に示 す.火 星 大気環境 を考慮 して 大気密 度は
O.015kg/m3,音速は243.0とした,動 圧 はMa=O,6での159.4Paとし,安 全率 の3を かけた
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478.2Paを用 いて計算 を行 った,ブ ー ムの長 さは胴体 後端か ら水平尾翼 前縁 まで の長 さであ
るが,MABE-2aの胴体 はMABE-1と同 じであ るため,第2章 で設 計 しMABE-2αの水 平尾
翼 として採 用 した形状(コ ー ド長350.Omm,スパ ン長695.4mm)のカプセル内位置 か ら計
算 した,ブ ームの材料 はMABE-1と同様 にCFRPを仮定す る.
2.5.3検 討 結 果
Fig,2,9に厚 さ1.Ommの中空円断面形状 にお ける,外 径dに 対す るた わみ角i,ね じれ 角
θ,質量Mの 計 算結果 を示す.MABE-1のブームは厚 さ0.5㎜,外1蚤13.Omm,長さ275.0㎜
で あった,Fig.2.9(a),(b)より,MABE-2αでは厚 さが2倍 に,長 さが約1f4になった ことか
ら,MABE-1のブーム と比べ,同 外 径にお けるたわみ角,ね じれ角が小 さ くなった,Fig.2,
9(c)より,MABE-2皿のブーム長 さはMABE-1のブー ム よりも短 くなっ たため,厚 さを2倍
に した ものの,MABE-2αの ブー ム質 量はMABE-1よりも比較的小 さい.外 径 を5-・30mmに
変化 させ た ときのMABE-2αのブー ム質 量は約2.O--10.09であるため,MABE-2αにお け るブ
ー ム断面形状 を決定す る際 には,ブ ー ム質量の変化 は微 小 な もの と仮 定 し無視 す る,以 上
よ り,MABE-2αのブー ムは,MABE-1のブー ムの外径 よ りも5.0㎜ 大 きい外 径18.Omm,
厚 さ1.01㎜の もの とした,MABE-2αのブームはMABE-1のブーム と比べ て,水 平尾翼揚
力に よ るた わみ角お よび垂直尾 翼揚 力 に よるね じれ角 は約93%低 減 し,ブ ー ム質 量は約
28%減少 した.本 章で設 計 したMABE-2aに対 して,Theodorsen-Garrickの式 を用い る方法
と高度剛性係 数 を用 いた方法 の二つ を用いて尾 翼の フラ ッタ計算 を行 ったが,本 研 究 に よ
るブー ム形状 を用い る と想定 され る最大動圧時(200Pa,200m/s)に尾翼 のフ ラ ッタは起 き






















Fig.2,1水平尾 翼形状 の検 討,(a)水平尾翼 コー ド長 に対す る水 平尾 翼形状 とカプセル内配















































Fig,2,3水平 尾 翼 とエ レベ ー タ形 状,(a)MABE-1の水 平尾 翼 とエ レベ ー タ,(b)MABE-2a







Fig,2.4垂直尾 翼 と ラダ ー 形 状.(a)MABE-1の垂 直 尾 翼 と ラダ ー,(b)MABE-2uの垂 直尾
翼 と ラ ダー.
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Table2,1水平尾翼 コー ド長 に対す る水平尾翼形状諸 元
水平尾翼 コー ド 水平尾 翼 スパ ン 水平尾翼面積 水平尾翼 アスペ














































































































MABE-1 350 828,0 O,1573 4・.4・
Table2,2MABE-1とMABE-2ctの水 平尾 翼,垂 直尾 翼 諸 元





尾翼容積比 040 0.50 0,279 0,279 一
モ ー メ ン ト i
1,364 1,184 11,401 1」64 111
アー ム
■
コー ド長 [300.0 350.0 150.0 2685 mm







Table2.3MABE-1とMABE-2aのエ レベ ー タ,ラ ダ ー 諸 元
エ レベ ー タ ラダー(1枚)
MABE-1MABE-2a MABE-lMABE-2α
尾翼 容積 比





































































第3章 数 値 流 体 力 学
3.1計 算 対 象
計算 対象は,MABE-1と第2章 で再設計 を行 ったMABE-2αとす る.こ れ らの機体 の鳥目敢
図 をFig,3,1に,MABE-2aのMABE-1からの変更箇所 をTable3.1に示す,MA-BE-1の主翼
翼 型に は火星 大気環境 下で 高性能 であ るこ とが実証 されて い る石井 翼[8エが用 い られ てお
り,MABE-2aにお いて も主翼翼型 に石井翼 を用い るこ ととした,
3.2計 算 条 件
本研究 では,火 星大気 での飛行環境 を考 え,レ イ ノル ズ数を3,3×IO4とした.マ ッハ数




ここで,ρは密度,Uは 代表 主流速度,aは 代表音 速,Mは マ ッハ数 を表す.ガ ス定数 はR=287
[J/(kgK)],比熱比は γ=1.4とし,分 子粘 性係数 μはSutherlandの式 か ら,静 圧pと 静 温Tは




こ こ で,,uTefSuthe,=1.724刈0'5[kg/m3],7}巳亡suthe,=273.15[K],Cref-suther=110.4[K]であ る.
迎 角 はO--120まで2。 刻 み で 変 化 さ せ,舵 効 き 特 性 を 評 価 す る た め にFig,3,2に 示 す よ う に エ
レ ベ ー タ 角 を0。,-5e,-10。と 変 化 さ せ た.
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3.3支 配 方程 式
本研究では基礎方程式として以下の圧縮性Navier-Stokes方程式を解 く.
紅 伽 五[F〔の 一孟 瑞(の1・ds-・(3・5)
ここで,gは 保存量ベ ク トルで,Fは 非粘性ベ ク トル,F,,は粘性ベ ク トル,dsは面積 の絶































とな るFρ は密 度,u,v,Ivは そ れ ぞ れx,ア,z方 向 の 速 度,eは 単位 体 積 あ た りの 全 エ ネ
ル ギー,pは 圧 力 で あ る.i,ノ,kは それ ぞ れx, .y,二方 向 の 単位 ベ ク トル で あ る.ま た,ニ
ュ ー トン流体 の粘 性 応 カ テ ン ソル は,
…磯 δ・1+膿+讐)
と記述 でき,St。kesの仮定(体積粘性 率がO,す なわ ちτiiニ0)を用 いる と,
2λ
ニー百μ
とな る,こ れ を具体的 に書き下す と,
Txx-2μ塞 一1"(∂u∂v∂w-十一 十一
x∂y∂z)
…-2μ 霧 一1"(∂u∂v∂w-十一 十x y z)
Tzz-2μ留 一1μ(∂u∂v∂w-十一 十一∂
x∂yOz)



















とな る,こ こで,μ は粘性係数,κ は熱伝導係数,γ は比熱 比で ある.温 度 勾配 は理想気体
の状 態方程式 を用 いて変換 した.こ れ までに示 した変数 は以下の よ うに無次 元化 され る,
f夕2βiEZ7戸9




ここでチル ダ(～)がついてい る変数 は有次 元量を,無 限大(c・)がついてい る変数は一様流 の値
を示 してい る,五 は代表長 さであ り,σ.は一様 流音速 で ある.さ らに,飽 は レイ ノル ズ数,
Prはプラン トル数で ある.
粘 性係数 は温度 に よって変化 し,以 下のSutherlandの式で求 める,
__旦
μ÷ 婚 告c(煮ア(3・11)
式 中の μは無次元 量であ る.ま た,プ ラン トル数 を一 定 とす る と無 次化 され た粘 性係数 と













γ≡ 、R・蓋 一 γ≡ 、1(3・15)
これ を用 いて全エネル ギー は,
P(uz+v2+w2)(3 .16)e=V=i+ρ
2








とな り,〔e+p)は単位 体積 あた りの全エ ンタル ピーhで ある.Hは 単位 質量 あた りの全エ ン
タル ピー であ る.式(3,5)の基礎方 程式は,非 構造格 子 におい てセル 中心の有 限体積 法 によ
り解かれ る,流束評価 には近似 リーマ ン解法 のHarten-LaxLeer・・Einfeld-Wada(HLLEW)法[14]
を用い る,
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3.4乱 流 モ デ ル
3.4.1SST-2003モ デ ル
本 研 究 で は,乱 流 モ デ ル に 次 式 の2方 程 式 モ デ ル で 表 され るSST(Menter'sShearStress
Transport)-2003[15】を用 い た.
饗=min(嶋・・鯛 一激 βρω丸+羅(μ+卿 誇
鴇 釜min(舟・岡 一籍 βρ♂
(3.19)




ただ し,乱流運動エネルギー尭とエネルギー散逸率 ωは次のよ うに無次元化を施 されている.
k一素 ・ω=篇 斎=無(3・2・)
式(3,19)にお いて,生 成 項Pは 次式で表 され る[16].
P=無[S・-1劇 一1ρ愕1(3・2D




















3.4.2Menterγ一ReOt乱流 遷 移 モ デ ル
本 研 究で は,境 界 層 遷 移 位 置 の予 測 にLangtryとMenterが開 発 した γ一Reθfモデ ル を 用 い た










で あ り,式 中 の 係 数 は,
ce1=1・O'ca1ニ2・O'`e2ニ50・`a2=0・06・of=1・0(3.26)
が用 い られ る.ま た,2009年 に 式 の一 部 が 次 の よ うに修 正 され た[17],
Fl,ng,・。,w・・F・,ngt・。,・、・。。1(1-Fs。bl。,er)+40.OF,。bl、yer(3.27)
第 二 の 方 程 式 はtransportequationforthetransitionmomentumthicknessReynoldsnumberと呼
ば れ る も の で あ り,以 下 の 式 で 表 さ れ る.




で あ り,式 中 の係 数 は,
cθ亡=O.03,σe亡二2.0(3,30)
とな っ て い る.(3,24),(3.25)式に 現れ るReet,Ree、,Flengthはモ デル の振 る舞 い を決 め たパ







ρθ～dび ρσθ亡(3 .32)λ・=丁 万'Rθ・・=
μ



















3.5計 算 格 子
3.5.1格 子 生 成 法
本研 究で は,六 面体要 素 に基づ いた非構 造格 子 を生成 した,物 体 近傍には境 界層 を解 像
す るための プ リズム格 子 を生成 し,Re・3.3x104でJV+=1,0に対応 す るよ うに一層 目厚 さは
5.Oxlσ4卜]とした.計 算 には半裁モデル を使用 した.計 算格子生成 にJAXAで 開 発 され た 自
動格子生成 ソフ トHexaGrid[18】を用 いた.HexaGridは直交格子法 に近い非構 造格子 であ り,
高速 自動格子 生成 が可能 といった特徴 を持 ってい る.
格子精度 を次節 で述べ る手法 で評価す るため に総格子 点数 の異な る3種 類 の格子 を用 い
た.物 体近傍 の格子 の様子 をFig.3.3に,総格子 点数お よび表面セルサイ ズをTable3.2に
示す.
3.5.2格 子 精 度 評 価 法
3.5.2.1GeneralizedRichardsonExtrapolation(GRE)
数 値 解 の 格 子 依 存 性 を 定 量 的 に 評 価 す るRichardson外挿(GeneralizedRichardson
Extrapolation(GRE)[19]を用 い て 格 子 精 度 評 価 を行 った.GREは3種 類 の格 子 密 度 が 異 な る
格 子 を用 いた とき の解fi,f2,f3の三点 を外 挿 す る こ とに よ り,格 子 間隔 が0に 近 づ い た と
き に 漸 近 す る解 を予 測 す る外 挿 法 で あ る.hを 要 素 サ イ ズ(格 子 幅 △x)と した 時 に,Fine,
Medium,Coarse格子 の 要 素 サ イ ズ を ん,h2,h3とす る と,hを 限 りな く0に 近 づ け た とき
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の不連続解fe.、ctは以 下の式 で表 され る,
五 一ん(3 .34)ん颯`ε二乃+
rP-1
ここでr=hユfh:であ り,pはスキームの精度で ある.式(1)はhi-h3を等間隔 と仮定 してい るが,
本研究 では不等間隔格子 であるため,以 下の式か らρを求め る.
途 為=r・2・(乃 一乃rnP-1)(3・35)
こ こ で,riユ==h2Xhi,r23=hYk2であ る.
3.5.2.2StandardRichardsonExtrapolatio皿(SRE}




3.S.3格 子 精 度 評 価 結 果
Fig,3.4にMABE-1につい て,CFDに よ り得 られたAoA=4。にお ける空 力係 数を用 い,
Richardson外挿 による格子精度 の計算結果 を示す.Nは 格子点数 を示す,い ずれ の空力係 数
について もCoarse格子 の値 は外挿 結果か ら離れ てい る.Fine格子が最 も外挿結 果に近い値
を示す が,Medium格子 に よる空 力係 数 の値 と外挿 した値の 差 を求 め る と,揚 力係 数 で
1.7×!0-2,抗力係数 で2.6×10-3,ピッチ ングモー メン ト係数 で4.6×10-3であった ことか
ら,以 降の計算 では計算精度,計 算 コス トの観点 か らMedium格子 を用 い るこ とと した,
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3.6遷 移 モ デ ル の 有 無 に よ る比 較
Fig.3.5にMABE-1のCFD結果 と風洞試験 結果[20]との比較 を示す.MABE-1のCFDに
つい ては,3.4.2で述べ たMenterγ一Reet乱流遷移 モデルを用いた場合 と遷移モ デル を用い な
かった場合 の結 果 を示 してい る.CFDに おいて,揚 力係数 は遷移 モデル を用 いた場合 と遷
移モデル用 いなか った場合の どち らにおいて も実験値 より大きい値 を示 してい る.CFDと
実験値 の どち らにお いて も迎角 の増加 につれ て揚力係 数 は増加 し,AoA・8。付 近で揚力傾斜
が変化 し,揚 力係数の増加 が緩や かにな る.AoA=O・-6。まで の揚力傾 斜△CLを線形近似 で求 め
る と,実 験値 で は△CLニ0.0770とな ってお り,CFDに おい て遷 移 モデル を用 い た場合 は
△CLニ0.0793,遷移モデル を用 いなかった場合 は△CL=0.0788となってお り,CFDの△`Lは
実験値 と比較 して,遷 移モデル を用 いた場合 で約3%大 き く,遷 移 モデル を用 いなかった場
合で約2%大 きい.CFDに おいて遷移モデル を用 いた場合 では,揚 力係 数に非線形性 が見 ら
れ るが,CFDに おけ る遷移モ デル を用 いなかった場合 と実験 では揚 力係 数の非線形性 は小
さい.遷 移モ デル の有無を比較す ると,い ずれ の迎角 において も遷移 モデル を用いた場合
の方 が遷移 モデル を用 いなか った場 合 よ りも揚力係 数 は実験値 に近 い値 を示 してい る.抗
力係 数 に つ い て は,AoA=0-4。にお い て遷 移 モ デ ル の 有 無 に よ る値 の 差 は小 さい が,
AoA=6-・12。におい ては遷移 モデルを用 いた場合の方 が実 験値に近 い値 を示 して いる,
Fig.3.6にMABE-2皿にお け る遷移 モデルの有無 による主翼上面の表 面流線 の比較 を示 す.
遷移 モデルの有無 で剥離位置 に大きな差は無 く,AoA=O。で流れ は付着流 であ り,AoA=2・-12e
で前縁剥離 が生 じている.遷 移モデ ル を用い た場合 にお いては,剥 離後 の再付着 は見 られ
ないが,遷 移 モデル を用 いなかった場合 において は,AoA=4・-6。で再付 着が見 られ る.
Fig.3.7にMABE-2aにおけ る遷 移モデルの有無 に よる主翼断面Cp分布 の比較 を示す.断
面位 置 は機軸 か ら主翼スパンの34%位 置で ある,い ずれ の迎角にお いても,遷 移 モデル の
有無で主翼下面 のCp分布 に大 きな違いはない.一 方,主 翼上面 のCp分布 は,AoA・O。で遷移
モデ ル を 用 い た 場 合 も遷移 モ デ ル を用 い なか っ た場 合 もほ とん ど一 致 して い る が,
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AoA=2'-12。では遷移 モデル を用 いた場合 は遷移モ デル を用 いなか った場合 よ りも前縁 付近
の負圧 の ピー クが小 さい.よ って,揚 力係 数が遷移 モデル を用 いた場合 の方が遷移 モデル
を用 いな かった場合 よ りも実験 値に近 い値 を示 した理 由 は,こ の主翼上 面の負圧 の ピー ク
の差 に よるもの である.ま た,遷 移 モデル を用 いた場合 において,AoA=4-12。で は下面 の負
圧 の ピー クの後 方で圧 力勾配 が緩 やか な領域 が確 認 され,か つ,こ うした圧 力 分布 にな り
始 める位 置 とFig.3.6の遷移 モデル を用い た場合 の主翼上面 の剥離位 置がほ とん ど一致 し
て いる こ とか ら,圧 力 勾配が緩や かに な り始め る位置 で層流剥離 が生 じてい る と考 え られ
る,
Fig.3,8に遷移モデ ルを用 いた場合のMABE-2αの 主翼周 りの間欠度 γ(intermittency)を
示す,こ の γは3,4,2で示 した γ一ReOtma移モデルの輸送方程 式の一つで ある式(3.24)を解 く
こ とで求 ま り,yFO.0は層流領 域,0,0<γ<1,0で乱流 遷移 領域,γ=1.0は乱 流 を表す,
AoA=4～12。において,剥 離 した直後の流れは γ;O.0となってい るこ とか ら層流 剥離 を してい
るこ とがわか り,後 流 の遷移 領域 を経てVF1.0の乱流へ と遷移 してい る.
以 上 よ り,層 流剥離 を再現す ることが でき,傾 向を捉 えつっ揚 力係数 と抗力係数 が実験
値 によ り近 い値 を示す ことか ら,次 章で述べ るCFDに おいて は遷移モ デル を用いた場合の































Fig.3,2舵角 の 定 義.(a)MABE-L(b)MABE-2α,
1.0
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Fig.3,4CFDとRichards。n外挿 結 果 の 比 較.(a)揚力 係 数,(b)抗力 係 数,(c)ピッチ ン グモ ー



















噌 一CFD(遷移 モ デ ル あ り)






























































































































































窪 ≡≡ミ 〉 一=二
(9)
Fig.3.8主 翼 周 り の 間 欠 度 γ の 空 間 分 布(MABE-2α,y/c=o,5断 面).(a)AoAニo.o。,(b)
AoA=2・ee,(c)AoA=4・Oo,(d).AoA=6.0。,(e)AoA=8.Oo,(f)AoA=10.Oo,(9)AoA=12.Oe.
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Table3.1MABE-2αのMABE-1か らの 変 更箇 所
変更箇所 MABE-1 MABE-2a 変更理由








































ラ ダー 平面形 台形 矩形 翼弦長の均一化















第4章 空 力 評 価 結 果
4.1空 力 特 性
Fig.4.1にMABE-1とMABE-2αの 揚 抗 比 を示 す.MABE-1,MABE-2以の最 大 揚 抗 比 迎 角
は そ れ ぞ れAoA=4。,AoA=2。で あ り,MABE-2uの 主 翼 取 り付 け 角 は2。 付 い て い るた め,
MABE-2uの最 大 揚 抗 比 迎 角 はMABE-1よ り も2。小 さい.最 大 揚 抗 比 はMABE-2αの方 が大
き く な って い る.Fig.4,2,Fig,4,3に揚 力 係 数 と抗 力係 数 お よび それ らの 空 力 係 数 の各 コ ン
ポ ー ネ ン トが 占 め る割 合 の比 較 を示 す,Fig,4.2(a),Fig.4,3(a)より,MABE-2αはAoA=2。に
お い て,MABE-1のAoA=4。に お け る揚 力係 数 よ りも大 き く,MABE-1のAoA-4。に お け る抗
力係 数 よ りも小 さい こ とか ら,最 大揚 抗 比 がMABE-2αの 方 が 大 き く な っ た.
Fig.4,2(b),(c)より,揚 力 係 数 へ の 主 翼 の 寄 与 はMABE-1,MABE-2αの ど ち らにお いて
も約90%以 上,尾 翼 の 寄 与 は,MABE-1で9.0%以 ド,MABE-2aで8.0%以下 で あ る.Fig,4,
3(b),(c)より,抗 力 係 数 に つ い て も主 翼 の 寄 与 が 最 も大 き く,MABE-1で67.O-・86.0%,
MABE-2αで72.0～87.0%であ る,尾 翼 の寄 与 は,MABE-1で7.O'-24.0%,MABE-2αで8.O-19、O%
で あ る,以 上 よ り,揚 力 係 数,抗 力 係 数 へ の 寄 与 は 主 翼 が 大 部 分 を 占 め,尾 翼 平面 形 の 変
更 に よ る最 大 揚 抗 比 へ の影 響 は小 さか った と言 え る,
Fig.4.4にMABE-1,MABB2aの重 心 周 り(MABE-1=30%c,MABE-2α=38%c)の ピ
ッチ ン グモ ー メ ン ト係 数 お よび そ れ らの 空 力係 数 の 各 コ ン ポ ー ネ ン トが 占め る割 合 の 比 較
を 示 す,MABE-1,MABE-2皿と もに ∂CM/∂aが負 の値 とな って い る こ とか ら,静 安 定1生が確
保 され て い る こ とが 分 か る 、Fig.4.4(b)より,MABE-1の 主 翼 で はAoA・2--120にお い て,頭
下 げLモー メ ン トが 発 生 して い る の に対 して,MABE-2aで は 重 心位 置 がMABE-1よ りも後 方
に な った こ とか ら,AoA=2・-60にお い て 主 翼 で 頭 上 げ モ ー メ ン トを発 生 す る こ とが わ か る,
同 時 に,全 機 ピ ッチ ン グモ ー メ ン ト係 数 は頭 上 げ 方 向 に増 加 して い る.
Fig.42(a)の揚 力 曲線 よ り,MABE-1で はAoA=6e,MABE-2ctではAoA=4。ま で 迎 角 に対 し
て揚 力 係 数 が 直 線 性 を示 す が,MABE-1で はAoA・60以上,MABE-2aで はAoA=4。以 上 で揚
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力傾斜 が緩やか になる.主 翼翼型(石 井翼)の 風洞試験 お よびLES計 算結果[8】にお いて も
AoA・6。付 近か ら同様iな傾 向が見 られてい る,Fig.4.5にMABE-2aの主翼の表面流線 と表面
Cp分布 を示す.Fig.4.5の表面流線 よ り,い ず れの迎 角 にお いて も主翼下面で流れ は付 着 し
て い る.主 翼上面 では,AoA=O。で流れ は付着,AoA=2。で50%c付近 で剥離AoA=4-12eで前
縁 で剥離 してい る,こ の主翼 上面での剥 離が影響 で揚 力傾 斜 が変化 した と考 え られ る,し
か し,高 レイ ノル ズ数領 域で 見 られ る よ うな失速 に よる揚 力係 数の大幅 な減少 は見 られ な
い,Fig.4.5の表面Cp分布 よ り,前 縁剥離 を起 こすAoA=4。以上 において も負圧領域 が迎角
の増加 と ともに広 が ってい る,こ れ は,AoA=4。以 上で前縁剥離 が起 こ り,主 翼上面 に剥離
渦 が形成 され,こ の剥離 渦 によって剥離 後に急激 な揚力係数 の減 少 を伴 う失速 特性 で はな
く,揚 力係 数が剥離後 も緩 やか に増加 してい く特性が ある と考 え られ る,
4.2後 流 干 渉 の 影 響
Fig.4.6にMABE-1のy/c=o,ooo(胴体 中心位 置),y/cニo.436(水平尾翼ハ ーフスパ ン
位 置〉 に お け る空 間速度 分布,Fig.4.7にMABE-2αのY/c=o.ooo(胴体 中心位 置),
γ/cニO、353(水平尾翼 ハーフスパ ン位置)に おけ る空間速度分布w(u.を示す.Fig,4,6(a),
Fig,4.7(a)より,MABE-LMABE-2aのどち らにおいて も,胴 体後流 はAoA=O--12。で水平尾
翼 に干渉 している.Fig,4,6(b),Fig.4.7(b)より,主翼後流 はMABE-1にお いてはAoA=o-4。の
とき,MABE-2aにお いてはAoA=O-・2。の とき水平尾翼 の下方 を流れ,水 平尾翼 との干渉 はみ
られ ない,MABE-1では,AoA=6。で水平尾翼 に干渉 し始 め,AoA=8。で水 平尾翼 全体 が主翼
後流の減速領域 内に入 る.MABE-2Ctでは,AoA=4。で水平尾翼 に干渉 し始 め,AoA=8。で水平
尾翼全体が 主翼後 流の減速 領域 内に入 る.
主翼 と胴 体後 流の水平尾翼へ の干 渉の影響 を調査す るため,Fig,4.8に全機 形状 のCFD
に よる水平尾 翼要素(w/Fuseandwing)の揚力係数 お よび ピッチ ン グモーメ ン ト係数 と,
水平尾翼 のみのCFD(w/oFuseandWing)による揚力係 数お よび ピッチ ングモー メ ン ト係数
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の比較 を示す.ピ ッチングモーメ ン ト係 数 はMABE-1,MABE-20rのどち らも全機iでの重 心
周 り(MABE-1=30%c,MABE-2α=38%c)で定 義 した.Fig.4.8(a)より揚力係数 を比較す
ると,MABE-1,MABE-2aのどち らにお いて も後流干渉 の影響 に よって揚力係数 が減少 し
てい る.迎 角 が増加 す るにつれ て減 少幅 も大 き くな るが,こ れ は高迎角側 では胴 体後 流 だ
けで なく主翼後 流 も水平尾翼 と干渉す るためで ある.水 平尾翼 の揚力傾斜△CL、を線形 近似
で求め ると,MABE-1の水 平尾翼は,後 流干渉 の影響 がない場合 は△CL日二〇.0051,後流干
渉 の影 響があ る場合 は△CL,ニ0.0043とな り,後 流干渉 の影響 によって△CL、が16%減少 して
いる.MABE-2αの水 平尾 翼は,後 流干渉の影響 がない場合は△CL,ニ0.0087,後流干渉 の影
響 があ る場合 は△CL,ニ0、0062とな り,後 流干 渉の影響で29%減少 してい る.
Fig.4.8(b)よりピッチ ングモ ーメン ト係 数を比較す る と,後 流干渉 の影響 によ る揚力係数
の減少 に よって頭下げモー メン トが減少 してい る.水平尾翼 のモ ーメン ト傾 斜IAC,、1を線 形
近似 で求め ると,MABE-1の水平尾翼 は,後 流干渉 の影響 がない場合 は1△`LMl=O.0150,
後流干 渉の影響 があ る場合は1△CL.1=0,0127とな り,後流干渉 の影響 で150/e減少 している,
MABE-2crの水 平尾翼 は,後 流干 渉の影響 が ない場合 は1△C,。1=O.0212,後流r二渉 の影響 が
ある場合 は1△C,MIニO,0146とな り,後 流干渉 の影響で31%減 少 して い る.し か しなが ら,
後流干渉 の影響 があ る場合のモー メン ト傾斜 は,MABE-2aの方がMABE-1よりも15%増
加 した.こ れ は,第2章 で水 平尾 翼 を設 計 した際 に,静 安定性 のた め水平尾 翼容積 比 を
MABE-1よりも25%増加 させ ていたた めで ある.そ れ に よって,Fig.4.4(a)に示 した全機 ピ
ッチ ングモー メ ン ト係 数においてMABE-1と同程 度の静安定性 が確保 された こ とが示 され
た.
46
4.3舵 効 き特 性
ある迎角 にお ける各舵 角間の ピッチ ン グモー メン ト係 数 の差△CMがその迎角 にお け る舵
効 き を示 す指 標 となる,エ レベ ー タ角 をδe=0,一一5,-10。と変 化 させ た とき のMABE-1,
MABE-2皿の全機 ピッチ ングモー メン ト係数 をFig.4,9に示 す,Fig.4.10に舵角 変化 に対す
る全機 ピッチン グモー メン ト係数のδeニ0。か らの増 分△CM。を示 すtMABE-1ではAoA=O,2,
10。にお いて,δ,=-5。での△`M。が小 さく,δeニー10。で△CM。が大 きな値 を取 る ことか ら,
舵 角 変化 に対 して ピ ッチ ングモー メン ト係 数の増加 が非線形 であ り舵 効 きが悪 い と言 える.
一方,MABE-2aでは,い ずれ の迎 角にお いて もδeニー5。での△CM。がMABE-1と比較 して大
きな値 を取 り,δe=-10。で の△CMOはMABE-1と同程度の値 を取 る.加 えて,舵 角変化 に対
して ピッチ ン グモー メン ト係 数の増加 が線形で あ るこ とか らも舵 効 きを改善で きた と言 え
る.ま た,AoA=0,2,4,8,10。において,MABE-20rのδe=-10eでの△CMoは,MABE-1の
δeニー10。で の△CM。よ りも大 きな値 を取ってい る,
Fig,4,11にAoA=ooにお け るMABE-1,MABE-2皿の水平尾翼ハ ー フスパ ン位 置 にお ける断
面Cp分布 の比較 を示す.Fig.4.11(a)より,MABE-1ではδ,ニO～-5。での圧力変 化は小 さく,
δe=-5・一一10。で は圧 力変化 が大 きいた め,AoA=O。にお いて舵角 変化 に対 して発 生す る揚
力 の変化 量が非線 形にな り,△CM。に非線 形性 が見 られ た.一 方,Fig,4,11(b)より,MABE-2cr
で は舵 角の増加 に対 して,水 平尾翼下面 の負圧,上 面 の正圧 の増加が一様 であ るこ とか ら,
圧 力差に よって生 じる揚力 も一様 に増加 す るため,Fig.4.9(b)にお けるAoA=O。での舵角 変化
に対す る△CMOの増加 が線形 的であった.
Fig,4.12にAoA=0。にお ける舵 角に対す るMABE-1,MABE-2aの水 平尾翼 の表面Cp分布
を示す.MABE-1では,δe=-5。で水平尾翼 上面の正 圧の増加 は小 さく,δ已=-10eで水平
尾 翼上面のエ レベー タ前縁付近 の正圧が急激 に増加す る.こ れは,MABE-1の水 平尾 翼の翼
型 はMABE-2皿と比べ て厚 翼(NACAOOO9)であ るた め,水 平尾 翼後縁 で流れ が剥離 し,剥
離領 域内での舵 の操作 とな るためであ る と考 え られ る.MABE-1の垂 直尾翼は水 平尾 翼のセ
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ミスパ ン中央付近に位置 しているため,垂 直尾翼周 りの流れが加速 して水平尾翼上面の中
腹で負圧領域が存在 していることも水平尾翼上下面の圧力差が小 さい要因の一つである.
一方,MABE-2uでは舵角の増加に対 して,舵 面の上面全体で舵角変化に対 して正圧領域が
一様に増加 している,これは,翼型が薄翼(NACAOOO6)であることから,剥離領域が形成
されにくく,舵角を切 ったことによるキャンパー効果がMABE-1よりも大きいためである
と考えられ る.ま た,エ レベータをフルスパ ンとしたため,正 圧の増加す る領域が水平尾
翼スパン全域 に見られる,垂 直尾翼は水平尾翼翼端に配置 したため,垂 直尾翼付近の負圧








































































Fig.4,2揚力 係 数.(a)MABE-1とMABE-2皿の比 較,(b)MABE-1の各 コ ンポ ー ネ ン トが 占








































Fig,4.3抗力係 数(a)MABE-1とMABE-2α の比1咬,(b)MABE-1の各 コン ポ ー ネ ン トが 占



































Fig,4,4ピッチ ン グモ ー メ ン ト係 数.(a)MABE-1とMABE-2ctの比 較,(b)各コ ンポ ー ネ ン



























Fig.4,5主 翼 の 表 面 流 線 と 表 面Cp分 布(MABE-2a).(a)AoA=O、O。,(b)AoA=2.O。,(c)AoA=4.0。,
(d)AoA=6.oe,(e)AoA=8.Oe,(f)AoA=10.Oo,(9)AoA=12.Oe.
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水平尾翼 の空力係数へ の後流干渉の影響.(a)水平尾 翼の揚力係 数へ の影響,(b)水



















































































































































Fig.4.12舵角 に対 す る水 平尾 翼 表 面Cp分 布.(a)δeニ0。,(b)δ,ニー5。,(c)δe=-10。,
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第5章 結論
本研 究では,火 星探 査航 空機の第一回大気球試験機(MABE-Dに お ける尾翼 の平面 形 と
翼型 に起因す る空力安 定性 の問題 点を改善す るため に,カ プセル への収 納性 は制約条件 と
しつ つ,水 平尾 翼,垂 直尾 翼の 平面形 と翼型 の変更 に より改善 を試 みた,各 尾 翼の平 面形
を矩形 に,翼 型 を薄翼のNACAOOO6に変更 し,そ の際 に水 平尾 翼容積比は縦安 定性 を保証
す るため25%増しの0.5とした.巡 航時の胴 体の迎 角を小 さ くす るため,主 翼取 り付 け角は
2。に した.
本研 究で設 計 を行 ったMABE-2aに対 してCFDを 実施 し,MABE-1のCFD結果 との 空力
特性,舵 効 き特性 の比較 を行 った,揚 力係数,抗 力係数 への寄与 は主翼が大部 分を 占め,
尾翼 が 占める割 合は小 さいた め,尾 翼の平 面形 の変更,面 積 の増加 が揚抗 比 を減少 させ る
影響 は小 さい こ とが わか った,ピ ッチ ン グモー メ ン ト係 数 は,MABE-2aの重 心位 置 は
MABE-1よりも後 方にあ るため,主翼の ピ ッチ ングモー メン ト係 数が頭 上げ方向 に増加 した.
MABE-2砒ではAoA=4。以上 で主翼上面の前縁付近で流れ が剥離 し,主翼上面の剥離渦 に よっ
て揚力係数 が緩や か に増加 してい くよ うな失速特性 を持つ と考 えられ る.
MABE-1,MABE-2αの どち らにおいて も胴 体後流 はいずれの 迎角で も水平尾翼 に干 渉す
る,主 翼後流は,MABE-1ではAoA=O"e,MABE-2αではAoA=O・-2。で水平尾翼 に干渉 せず
に水平尾 翼の下方 を流れ,MABE-1ではAoA=6。以上,MABE-2αではAoA=4。以 上で水平尾
翼 と干 渉す るこ とが わかった.後 流干渉 に よる空力係 数の減少 はMABE-2Ctの方 が大 きい も
の の,概 念 設計で水平尾 翼容積比 をMABE-1よりも25%増加 させた め,全 機 ピッチ ングモ
ー メ ン ト係 数にお いて,MABE-2CtはMABE-1と同程度 の静安定 性が確保 され た.
舵 効き特性につ いては,MABE-1では舵角変化 に対 して全機 ピ ッチ ングモー メ ン ト係 数の
変 化が非線形で あったのに対 して,MABE-2aでは線 形に増加す るこ とがわかった.水 平尾
翼 の翼型 を薄翼 に した こと,水 平尾翼 の平面形 を矩形 に した こ と,垂 直 尾翼を水平尾 翼翼
端 に配置 した こ とによ ってMABE-2aでは,MABE-1と同程度の揚抗 比を確保 しつつ,舵 効
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きの改善 をす るこ とができ,MABE-1よりも縦安定性 と制御性 を改善 できた と言 える,
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A.MABE-2aの 空 力 デ ー タ
A.1釣 合 飛 行 条 件
TableA.1に地球環境 お よび火 星環境 でのMABE-1とMABE-2ctに働 く重力 を示 す,
MABE-1とMABE-2aの質量はそれぞれ4.987kg,5.109kgであ る.Fig,A,1にMABE-1と
MABE・-20rの機 体に働 く鉛直 上向きの力 を示す.AoA=O-・12。ではMABE-1とMABE-2aのど
ち らにおいて も,本 研 究にお ける動圧16.09Pa,マッハ数0.2(61.65iiVs)にお い ては,機 体
重力 と釣 り合 う鉛 直上向 きのカ は発 生で きない こ とがわか る.火 星環境 にお いて,機 体重
力 と釣 り合 う鉛直 上向 きの力 を発生 させ る動圧お よびマ ッハ数 を概 算す る と,MABE-1では
動圧37.96Pa,マッハ1$(O.307(94.41m/s),MABE-2aでは動圧38.84Pa,マッハ数0.311(95.80m/s)
となる.こ こで用 いた揚力係 数 と抗 力係 数 は最 大揚 抗比時 の/直を用 い,レ イ ノル ズ数 とマ
ッハ数の変化 によ る空力係数 の変化は小 さい もの と仮定 した.
A.2水 平 尾 翼 の舵 角 に 対 す る表 面Cp分 布
Fig.A.2にMABE-LMABE-20rのAoA=o-・12eにお ける舵角 対す る水平尾 翼表面cp分布
を示す.MABE-1では,δe=-5。で水平尾翼上面 の]E圧の増加 は小 さく,δ,ニー10。で水平
尾翼上面のエ レベー タ前縁付 近の正圧 が急激に増加 す る,MABE-1の垂直尾翼 は水 平尾 翼 中
腹 に位置 してい るため,垂 直尾翼周 りの流れ が加速 して水 平尾 翼上面 の中腹 で負圧 領域 が
存在 してい る.一 方,MABE-2aでは舵角 の増加 に対 して,舵 面 の上面全 体で舵角 変化 に対
して 正圧領域 が一様 に増加 してい る,ま た,エ レベ ー タはフル スパ ンである ため,正 圧 の
増加 す る領域が水平尾翼 スパ ン全域 に見 られ る,垂 直尾翼 は水 平尾翼 翼端に配 置 したため,
垂直尾翼付近の負圧 はMABE-1よりも小 さ くなってい る.こ れ らは,4,3(Fig,4.12)で述
べたAoA;O。にお けるCp分布 と同様 の傾 向 である,
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A.3主 翼 荷 重 と水 平 尾 翼 荷 重
第4章 で行 ったCFD結 果 を用 いて求 めたMABE-2皿の主翼 と水 平尾 翼にお けるスパ ン方
向 に対す る荷重分布wをFig.A.3に示す.動 圧 は第 一回大気 球試験 での最大動圧200Paと
した,主 翼 と水平尾翼 の どち らにおい て も迎角 が増す につれ て あるスパ ン位 置 に対す る荷
重 は増加 してい るが,主 翼ではAoA=6。か らAoA=8。での増加 量が少 ない.こ れ は,MABE-2砿
にお いてはAoA=4e以上で前縁剥離が起 き揚力係 数の増加 が小 さくな るためで あ る,一方で,
水平尾 翼 では大規模 な剥離は見 られ ない ため,迎 角 に対す る荷 重の増加 量が一様 で ある,
MABE2αの主翼 と水平尾 翼におけ る荷重分布 を積分 した値(揚 力,抗 力)か ら求 めた翼の
垂直 な方向にかか るカF、をFig.A.4に示す,
B.MABE-2pの 概 要
MABE-1は機 首部 に1553kgのバ ラス トを搭 載す るこ とで重心位 置 を調整 した た め,
MABE-2aにつ いて も機 首部 へのバ ラス トの搭 載で重心位 置 を調整 す るこ とが想定 され る,
しか し,こ のバ ラス トの搭載 は機 体質量 が増加 して しま うため,搭 載 しない ことが望 ま し
い,そ こで,第2章 で再設 計 を行 ったMABE-2αにつ いて,主 翼配置位 置を変更す ることに
よってバ ラス トを搭載せ ずに重心位置 を38%cに調整す るこ とを検討す ると,MABE-1より
も約80mm後 方 に主翼 を配置す ることで重心位 置を調整 でき ることがわか った.こ こで,
搭載機器 な どの質量,配 置位置をMABE-1と同様だ と仮 定 した,Fig,B,1にMABE-2ctと
MABE-2βの主翼位置 の比 較,TableB.1にそれ ぞれ の形状諸 元の比較 を示す,MABE-2βに
つ いては,MABE-2uよりも水平尾 翼容積比,垂 直尾 翼容積比 がそれぞれ1割 程 減少 してい
る,MABE-2βのCFD結 果 について は参考 文献[21],[22]を参照 され たい,
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C.主 翼 ヒ ン ジ軸 設 定 に よ る展 開 時 空 力 へ の 影 響13】
C.1計 算 対 象
展 開の際 には,ア クチ ュエータ な どに よる必 要 なエネル ギー を最小 限に抑 え,電 力 ・
重量 を最小化 す るために,空 気力 を活用 して展 開す るこ とが望 ま しい,本 研 究 で用 い る機
体形状 をFig.C.1に示す,機 体は内翼 と外翼 で構 成 されてお り,そ れ らは ヒンジ軸 で繋が
ってい る,内 翼 ・外翼 にはFig.C.2に示す キャ ンパーの付 いていない翼型を用い る.ヒ ン
ジ軸 の検討 にお いては,機 体 の収 納 スペー ス には制限が ある ことを考慮 して,収 納 時 は翼
を折 りたた んで,幅0.4[m]×奥行O.4[m]x高さ0.2[m]の範囲 に収 まるよ うにす る.
Fig.c.3(a)に翼 の展 開角度7,Fig.c.3(b)にヒンジ角度 βの定義 をそれぞれ示 す.翼 が完全 に
閉 じた状態 を 戸0,0[。],開いた状態 を γ口180.0[。]とな るよ うに展開角 γを定義す る.主 流 はx
軸マイ ナ スか らプラス方 向で ある,ヒ ンジ角 β は ヒンジ軸が主 流 に対 して平 行 な場合 を
β=0.0[。]とし,ヒ ンジ軸 がFig,C.3(b)の様 にtoe-outに傾 くとき を正 とす る.検 証 を行 うヒン
ジ角 βは一3.0,0.O,3.0,6,0[。]の4つ,展開角 γは70.O,135.0,180.0[。]の3つとす る.い
ずれの ヒンジ角 にお いて も翼面積 は一定 である.
C.2計 算 条 件 と計 算 手 法
空力 計算 には圧 縮性Navier-Stokes方程式 を解 く,時 間積 分 はLower-UpperSymmetric
Gauss-Seidel(LU-SGS)拝会解 法,流 束 の評価 にはMonotoneUpstream-oenteredSchemefbr
ConservationLaws(MUSCL>法に より高次精度化 した近似 リーマ ン解 法のHarten-Lax-van
Leer-Einfeldt(HLLE)法を用い る.層 流流れ を想 定す るため,乱 流モデルは使用 しない.
計算格子 は非構造格子 と し,物 体 近傍 はプ リズ ム格子 を生成 し,そ れ以外 の空 間計 算 を四
面体の格子,角 柱 の格子 と四 面体 の格 子 の境 を四角錘 の格子 で構 成す る.計 算対象 周 りの
計算格 子 をFig.C.4に示す,計 算 格子数 は,表 面格 子数 を約15万 点,空 間格 子 を約500万
点 と した.空 力計算 には高速 非構 造流体 ソルバFaSTAR(FASTAerodynamicRoutines)を,格
70
子 生 成 に はMixed-ElementGridGeneratorin3Dimensions(MEGG3D)を用 い る.本 研 究 に お け
る計 算 条 件 をTableC.1に示 す.
C.3空 力 評 価 結 果
C.3.1ヒ ン ジ 角 に よ る 空 力 係 数 の 比 較
Fig.C.5に揚 力係 数 抗 力係 数,モ ー メ ン ト係 数(頭 上 げ』を正),ヒ ン ジ軸 周 りの 空 カ モ
ー メ ン ト係 数(展 開 方 向 を 正)を 示 す .Fig,C,3(a)に示 す よ うに,)F・70.O[。】で は揚 力 係 数 が
負 とな る とき に,γ=135.o[。]では 正 とな る とき に展 開 方 向 に揚 力 が働 く こ とが 分 か る.Fig.c.
5(a)(b)より,外翼 の み に 働 く揚 力 係 数 を 比較 す る と,β=0.O,3.0,6.0[。]のとき,γ=70.0,135.O[e]
で は,AoA=0.0,2,0[。]で展 開 方 向 に,β=-3.0[。]のと き,}F70.0[。]では,AoA=0.0,2.O[e]で展
開 方 向 と逆 に,γ=135,0[。]では,AoA・O.0[。]で展 開方 向 と逆 に,AoA口2.0[。]で展 開 方 向 に 揚 力
が働 い て い る こ とが分 か る,ま た,β が 大 き い ほ ど展 開 方 向 に働 く揚 力 が 大 き い こ とが 分 か
る,こ れ らは,ヒ ン ジ 角 を 有 す る と展 開時 に外 翼 が 主 流 に 対 して 有 効 な 迎 角 を持 っ た め で
あ る,f70.0[。]のとき,外 翼 の揚 力係 数 がAoA=0.0[。]とAoA=2.O[e]で変 化 が 小 さ い の は,設
定 した 主 流 迎 角 が 外 翼 の迎 角 と比 べ る と小 さい た め で あ る.f135,0[。1のとき は,外 翼 の 迎
角 が ア=70.O[e】の とき よ りも小 さい た め,AoA=2,0[。]の揚 力 係 数 はAoA・O.O[。]よりも大 き くな
っ た と考 え られ る.ま た,AoA-2,0[。1では 内 翼 で も揚 力 を発 生す るた め,AoA=2.0[。】の 外 翼+
内 翼 の 揚 力 係 数 はAoA=O.0[。]より も大 き くな って い る こ とが 分 か る.Fig.C,5(cXd)より,外
翼+内 翼 と外 翼 の み の どち らにお い て も,AoA=O.O,2.0[。],γ=70.O,135,0[。]のと き,β=-3.O,
3.0,6.0[。]の抗 力 係 数 は,β=O.O[。】よ りも 大 き くな っ て い る.こ れ は ヒ ン ジ角 を有 す る と,展
開 時 に 外 翼 の 前 面投 影 面積 が 大 き く な るた め で あ る と考 え られ る.Fig.c.5(eXf)より,外 翼
+内翼 と外 翼 の み の どち らにお い て も,AoA=0.0,2.Op],7=70.0[。]のと き,β=-3.0,3.0,6.0[。1
で は,β=O,O[。】よ り も頭 下 げ モ ー メ ン トが 大 き い こ とが分 か る,こ れ は,主 流 に対 して 有 効
な 迎 角 を持 っ こ とで頭 下 げ 方 向 に 働 く空 気 力 が増 大 した た め で あ る,Fig.C.5(g)より,β=O.O,
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3.0,6.0[。]のと き,7-70.O,135.O[。]では,AoA=0.0,2.0[。]で,展開方 向 に モ ー メ ン トが働 い
て い る.し か し,β=-3.0[。]のとき,F70.O[e]では,AoA=O.O,2.0[。]で展 開方 向 と逆 に,),・=135.0[。]
で は,AoA=0.0[。]で展 開 方 向 と逆 に,AoA=2.0[。]で展 開 方 向 に モ ー メ ン トが働 い て い る.よ
っ て,ヒ ンジ 軸 周 りの 空カ モ ー メ ン トの 向 き は外 翼 の揚 力 の 向 き に依 存 す る こ とが 分 か る.
ま た,β が 大 き い ほ ど展 開方 向 に働 く揚 力 が大 き く な る た め,展 開方 向 に働 く ヒ ンジ軸 周 り
の 空 力 モ ー メ ン トが大 き くな っ て い る.一 方 で,ヒ ン ジ軸 に よ って 折 りた た ん だ 際 に,内
翼 ・外 翼 に ズ レが 生 じ るた め,β が 大 き い ほ ど収 納 性 は 悪 化 す る.
C.3.2外 翼 の 迎 角 が 及 ぼ す 影 響
F70.0[。],AoA=2.0[。]にお け るfO.12[m]断面 の 空 間 マ ッハ 数 分 布 をFig.C.6に示 す.Fig,C,
6よ り,β=0.0[。]では 外 翼 が 有 効 な 正 の 迎 角,β=-3.0[。]では β=0.0[。]より大 き な正 の 迎 角,
β一3.O[。]では負 の 迎 角,β=6.0[。]では β冨3.0[。]より大 きな 負 の 迎 角 を持 っ て い る こ とが分 か る.
AoA=2,0[e]の内 翼 の み の揚 力 係 数 とモ ー メ ン ト係 数 をそ れ ぞれFig.c.7(aXb)に示 す.Fig.c,
7(a)より,γ が 小 さ い ほ ど,fi・O.O,3.0,6.0[。]のと き 内 翼 の 揚 力 係 数 は大 き く,β　-3.0[。]のと
き揚 力係 数 は 小 さ くな っ て い る こ とが 分 か る,Fig.C.6より,7F70.O[。]にお い て,β=O.O,3.O,
6.0[。]のと き,内 翼 ・外 翼 間 の 流 れ が 減 速 して お り,β;-3.0[。]のと き,流 れ が 加 速 して い る
こ とが 分 か るtこ れ に 伴 っ て,fi;O.O,3.0,6.0[。]のとき は 内 翼 ・外 翼 間 の 圧 力 が増 加 し,
y=180.0[。]のと き と比 べ て,内 翼 の 揚 力 が増 加 した と考 え られ る,ま た,β=-3.0[。ユの とき は 内
翼 ・外 翼 問 の 圧 力 が減 少 し,内 翼 の 揚 力 が減 少 した と考 え られ る,こ れ らはFig,C.8に示
す様 に 内翼 ・外 翼 周 りに 生 じる循 環 が 互 い に影 響 す る た め で あ る と考 え られ る.外 翼 にお
い て も,有 効 な 迎 角 が 同 じ場 合,こ の 循 環 の干 渉 が あ る方 が,発 生 す る揚 力 は 大 き く な る
と考 え られ る.Fig,C,7(b)より,β が 小 さ い ほ ど内 翼 のモ ー メ ン ト係 数 が 大 き い こ とが 分 か
る.こ れ は,Fig.c.9に示 す γ・-70.o[。],AoA=2.o[。]にお け る内 翼 の 断 面cp分 布 か ら,β が 大
き い ほ ど後 縁側 で も揚 力 を発 生 して い る た め で あ る と考 え られ る,こ れ につ い て も,β が 大
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きい ほ ど循 環の影響 に よって内翼 ・外翼間の流れが減速す る ことで説明で きる.
Fig,C,10にβ=6、O[。],戸70.0[。],AoA=0,0[。],♪FO,12[m]断面 にお ける,75%翼弦長付 近の
外翼 下側 の壌 界層速度ベ ク トル の様 子を示す.Fig.c.Ioより,最 も有効な迎角 が大 きい こ
の場合 にお いて も,逆 流 が起 きていない ことか ら,い ずれ の β,γにおいて も流れ は剥離 し
てい ない と考え られ る,
Fig.C.11にγ=70.0[e],AoA=2.0[。]にお ける内翼 ・外 翼の表 面Cp分 布 を示す.β が大 きい
ほ ど上 面前縁 の負圧が 高 く,下 面 ヒンジ軸付近 の正圧 が高 くなって いる.こ れ は,先 ほ ど
述 べた 内翼 ・外 翼周 りの循環 の干渉 か らも妥 当であ る と言 え る
C.4ま とめ.
本章 では,火 星探査航空機 主翼 を想 定 し,4つ の ヒンジ角 を設 定 した平板翼 に対 して,そ
れ ぞれ3つ の展 開角 にお けるCFDを 行 い,展 開時の空力へ の影響 を調査 した.そ の結 果,
正の ヒン ジ角 を設定す る と,展 開 に活用 で きる空 カモー メン トを獲得 で き,ヒ ンジ角 を大
き くす る と空カ モー メン トも大 き くな ることが分 かった,こ れ は,展 開時に外 翼が主流 に
対 して有効 な負 の迎角 を持 っ こ とによ って,展 開方向 に揚 力が働 くためで あ り,ヒ ンジ角
が大 きい と有効 な迎角 も大き くなるためで ある.ま た,外 翼が有効 な負 の迎角 を持っ と,
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Fig.C,5ヒン ジ角 に よ る空 力 係 数 の 比較,(a)AoA=O.0[。]}こお け るi揚力 係 数,(b)AoA=2.0[。]
にお け る揚 力 係 数,(c)AoA=O.O[。]にお け る抗 力係 数,(d)AoA=2.0[。]にお け る抗 力 係 数,
(e>AoA=0.0[。]にお け るモー メ ン ト係 数,(f)AoA=2.0[。]にお け るモ ー メ ン ト係 数,(g)ヒン ジ軸


























































































































































Fig.C.10β=6.0[。],}F70.O[。],AoA=0.0[。],fO,12[m1断面 にお け る,75%コ ー ド長 付 近 の外












Fig.C.11F70.0[。],AoA=2.O[。]にお け る 内 翼 ・外 翼 の 表 面Cp分 布 の 比 較(a>β=-3,0[。],
(b)fi=O,O[e],(c)β=3,0[oエ,(d)β==6.0[o],
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動 糟 陸係 数[m2/s]
温 度[K]
比 熱 比[一]
ガ ス 定 数[J/kg・K]
音 速[m/s]
マ ツハ 数[-1
レイ ノル ズ数[一]
参 照長 さ[m]
想 定 高度[kmI
?
?
?
?
?
?
?
?
?
?
O.01235435
0.0000136
0.001100827
230.O
I.34
191.8
258.0
0.5
33129
0.3
4.0
90
